Research on Flight Attitude Control System Based on Dynamic Inversion with Stability Margin Guarantee by 白方  健登
安定余裕保証を伴うダイナミックインバージョン理
論を用いた飛行姿勢制御システムの研究
著者 白方  健登
発行年 2019-01
その他のタイトル Research on Flight Attitude Control System
















2019 年 1 月 
白方 健登 









第 1 章 序論 ............................................................................................................................. 1 
1.1. 研究背景 ....................................................................................................................... 1 
1.1.1. 宇宙開発の歴史 .................................................................................................... 1 
1.1.2. 再使用型宇宙往還機の開発 ................................................................................ 2 
1.1.3. 有翼ロケット実験機 WIRES............................................................................... 8 
1.2. 飛行姿勢制御に関する先行研究 ............................................................................. 17 
1.3. 本研究の目的 ............................................................................................................. 18 
1.4. 本論文の構成 ............................................................................................................. 18 
第 2 章 先行研究 ................................................................................................................... 20 
2.1. 線形近似多階層 DI 理論に基づく制御システム設計手法 ................................... 20 
2.1.1. 線形近似多階層 DI 理論の有翼ロケットの姿勢制御システムへの適用 .... 28 
2.1.2. DI 理論による制御システムの安定余裕 .......................................................... 57 
2.2. 感度関数を利用して安定余裕を保証する制御システム設計手法 ..................... 61 
2.2.1. 有翼ロケットの姿勢制御系への適用 .............................................................. 66 
2.3. まとめ ......................................................................................................................... 78 
第 3 章 位相交点が複数存在するシステムの安定余裕保証 ........................................... 79 
3.1. 制限円と評価関数の導入 ......................................................................................... 79 
3.1.1. 制限円の定義 ...................................................................................................... 80 
3.1.2. 円条件および評価関数 ...................................................................................... 81 
3.2. 円条件の多階層 DI 制御系への組み込み ............................................................... 82 
3.3. まとめ ......................................................................................................................... 86 
第 4 章 提案手法の有翼ロケットへの適用 ....................................................................... 87 
4.1. 有翼ロケットの飛行姿勢制御システム構築 ......................................................... 87 
4.2. 有翼ロケットの姿勢制御システムにおける制御ゲイン調整アルゴリズム ..... 87 
4.2.1. 開ループ伝達関数の導出 .................................................................................. 90 
4.2.2. 制限円および円条件 .......................................................................................... 92 





4.4. まとめ ....................................................................................................................... 106 
第 5 章 オンボード実装を想定したアルゴリズム ......................................................... 107 
5.1. 滑空飛行シミュレーションでの実証 ................................................................... 110 
5.1.1. ケース A ............................................................................................................ 112 
5.1.2. ケース B ............................................................................................................ 123 
5.1.3. ケース C ............................................................................................................ 134 
5.2. まとめ ....................................................................................................................... 145 
第 6 章 結論 ......................................................................................................................... 146 
謝辞 ....................................................................................................................................... 148 
付録 ....................................................................................................................................... 149 








図 1-1 SpaceShipOne © Scaled Composites 2014............................................................... 3 
図 1-2 SpaceShipTwo © Virgin Galactic 2017 .................................................................... 4 
図 1-3 Falcon9 © SpaceX 2016 ........................................................................................... 4 
図 1-4 Falcon Heavy © SpaceX 2018 .................................................................................. 4 
図 1-5 HIMES 滑空飛行実験 © JAXA ............................................................................. 5 
図 1-6 HIMES 再突入実験 © JAXA ................................................................................. 5 
図 1-7 HOPE-X 概要 ( [16]より抜粋) ............................................................................... 6 
図 1-8 OREX © JAXA ........................................................................................................ 7 
図 1-9 HYFLEX © JAXA.................................................................................................... 7 
図 1-10 ALFLEX © JAXA .................................................................................................. 7 
図 1-11 HSFD © JAXA ....................................................................................................... 7 
図 1-12 D-SEND#2 超音速試験機 © JAXA ..................................................................... 7 
図 1-13 有人宇宙機のイメージ ........................................................................................ 8 
図 1-14 MOMO .................................................................................................................... 8 
図 1-15 有翼ロケット開発プロジェクト ロードマップ ............................................ 10 
図 1-16 WIRES#014 二面図 ............................................................................................. 12 
図 1-17 WIRES#014-1 飛行実験 ...................................................................................... 12 
図 1-18 WIRES#014-2 燃焼試験 ...................................................................................... 13 
図 1-19 WIRES#014-3 飛行実験 ...................................................................................... 13 
図 1-20 WIRES#013 二面図 ............................................................................................. 15 
図 1-21 WIRES#015 二面図 ............................................................................................. 16 
図 2-1 線形近似多階層 DI 理論のダイアグラム ......................................................... 27 
図 2-2 有翼ロケットの線形近似多階層 DI 制御システム.......................................... 28 
図 2-3 機体軸系および変数の定義 ................................................................................ 29 
図 2-4 機体軸周りの運動に対する定義 ........................................................................ 29 
図 2-5 各制御舵面の舵角定義 ........................................................................................ 30 
図 2-6 機体姿勢のオイラー角表現 ................................................................................ 31 
図 2-7 飛行軌道................................................................................................................ 49 





図 2-9 飛行シミュレーション結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) ............... 51 
図 2-10 飛行シミュレーション結果時刻歴 (舵面) ..................................................... 52 
図 2-11 迎角閉ループ周波数応答 ( )/ comα α  ............................................................... 56 
図 2-12 横滑り角閉ループ周波数応答 ( )/ comβ β  ....................................................... 56 
図 2-13 ロール角閉ループ周波数応答 ( )/ comφ φ  ........................................................ 57 
図 2-14 線形 DI 閉ループシステムブロック図 ........................................................... 59 
図 2-15 線形 DI 開ループシステムブロック図 ........................................................... 59 
図 2-16 ベクトル軌跡 (エルロンにおける開ループ伝達関数) ................................. 60 
図 2-17 ベクトル軌跡 (エレベータにおける開ループ伝達関数) ............................. 60 
図 2-18 ベクトル軌跡 (ラダーにおける開ループ伝達関数) ..................................... 61 
図 2-19 ベクトル軌跡と安定余裕の関係 ....................................................................... 62 
図 2-20 感度関数ダイアグラム ...................................................................................... 62 
図 2-21 ベクトル軌跡と臨界点を中心とする円 .......................................................... 65 
図 2-22 複数の位相交点を持つシステムのベクトル軌跡 .......................................... 65 
図 2-23 飛行軌道............................................................................................................... 67 
図 2-24 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) .............................................................. 68 
図 2-25 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) .............................................. 69 
図 2-26 飛行結果時刻歴 (舵面) ..................................................................................... 70 
図 2-27 設計応答周波数調整結果 .................................................................................. 71 
図 2-28 擬似ピークゲイン .............................................................................................. 71 
図 2-29 エルロン安定余裕時刻歴 .................................................................................. 72 
図 2-30 エレベータ安定余裕時刻歴 .............................................................................. 72 
図 2-31 ラダー安定余裕時刻歴 ...................................................................................... 72 
図 2-32 ベクトル軌跡 (エルロン) ................................................................................. 73 
図 2-33 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) ........................................................... 73 
図 2-34 ベクトル軌跡 (エレベータ) ............................................................................. 74 
図 2-35 ベクトル軌跡 (エレベータ，臨界点付近) ..................................................... 74 
図 2-36 ベクトル軌跡 (ラダー) ...................................................................................... 75 
図 2-37 ベクトル軌跡 (ラダー，臨界点付近) ............................................................. 75 





図 2-39 横滑り角周波数応答 ( )/ comβ β  ...................................................................... 76 
図 2-40 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  ....................................................................... 77 
図 3-1 複素平面上の制限円 ............................................................................................. 80 
図 3-2 局所的に線形化された多階層 DI システム ..................................................... 84 
図 3-3 開ループ系ダイアグラム .................................................................................... 84 
図 4-1 迎角の制御ゲイン調整アルゴリズム ................................................................ 88 
図 4-2 横滑り角，ロール角の制御ゲイン調整アルゴリズム .................................... 89 
図 4-3 エレベータにおける開ループシステム ............................................................ 90 
図 4-4 エルロンにおける開ループシステム ................................................................ 91 
図 4-5 ラダーにおける開ループシステム .................................................................... 91 
図 4-6 飛行軌道................................................................................................................. 95 
図 4-7 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) ................................................................ 96 
図 4-8 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) ................................................ 97 
図 4-9 の飛行結果時刻歴 (舵面) .................................................................................... 98 
図 4-10 設計応答周波数調整結果 .................................................................................. 99 
図 4-11 評価関数のピークゲイン .................................................................................. 99 
図 4-12 評価関数のピークゲイン周波数 ...................................................................... 99 
図 4-13 エルロン安定余裕時刻歴 ................................................................................ 100 
図 4-14 エレベータ安定余裕時刻歴 ............................................................................ 100 
図 4-15 エルロン安定余裕時刻歴 ................................................................................ 100 
図 4-16 ベクトル軌跡 (エルロン) ............................................................................... 101 
図 4-17 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) ......................................................... 101 
図 4-18 ベクトル軌跡 (エレベータ) ........................................................................... 102 
図 4-19 ベクトル軌跡 (エレベータ 臨界点付近) ..................................................... 102 
図 4-20 ベクトル軌跡 (ラダー) ................................................................................... 103 
図 4-21 ベクトル軌跡 (ラダー 臨界点付近) ............................................................. 103 
図 4-22 迎角周波数応答 ( )/ comα α  ............................................................................ 104 
図 4-23 横滑り角周波数応答 ( )/ comβ β  .................................................................... 104 





図 5-1 迎角の制御ゲイン調整アルゴリズム .............................................................. 108 
図 5-2 横滑り角，ロール角の制御ゲイン調整アルゴリズム .................................. 109 
図 5-3 飛行軌道............................................................................................................... 112 
図 5-4 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) .............................................................. 113 
図 5-5 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) (ケース A) ........................... 114 
図 5-6 の飛行結果時刻歴 (舵面) (ケース A) .............................................................. 115 
図 5-7 設計応答周波数調整結果 (ケース A) ............................................................. 116 
図 5-8 擬似ピークゲイン時刻歴 (ケース A) ............................................................. 116 
図 5-9 エルロン安定余裕時刻歴 (ケース A) ............................................................. 117 
図 5-10 エレベータ安定余裕時刻歴 (ケース A) ....................................................... 117 
図 5-11 ラダー安定余裕時刻歴 (ケース A) ............................................................... 117 
図 5-12 ベクトル軌跡 (エルロン) (ケース A) ........................................................... 118 
図 5-13 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) (ケース A)...................................... 118 
図 5-14 ベクトル軌跡(エレベータ) (ケース A) ......................................................... 119 
図 5-15 ベクトル軌跡(エレベータ 臨界点付近) (ケース A) .................................... 119 
図 5-16 ベクトル軌跡(ラダー) (ケース A) ................................................................. 120 
図 5-17 ベクトル軌跡 (ラダー 臨界点付近) (ケース A).......................................... 120 
図 5-18 迎角周波数応答 ( )/ comα α  (ケース A) ....................................................... 121 
図 5-19 横滑り角周波数応答 ( )/ comβ β  (ケース A) ............................................... 121 
図 5-20 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  (ケース A).................................................. 122 
図 5-21 飛行軌道 (ケース B) ........................................................................................ 123 
図 5-22 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) (ケース B) ......................................... 124 
図 5-23 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) (ケース B) ......................... 125 
図 5-24 飛行結果時刻歴 (舵面) (ケース B) ................................................................ 126 
図 5-25 設計応答周波数調整結果(ケース B) ............................................................. 127 
図 5-26 擬似ピークゲイン時刻歴 (ケース B) ........................................................... 127 
図 5-27 エルロン安定余裕時刻歴 (ケース B) ........................................................... 128 
図 5-28 エレベータ安定余裕時刻歴  (ケース B) ..................................................... 128 





図 5-30 ベクトル軌跡 (エルロン) (ケース B) ............................................................ 129 
図 5-31 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) (ケース B) ...................................... 129 
図 5-32 ベクトル軌跡 (エレベータ) (ケース B) ........................................................ 130 
図 5-33 ベクトル軌跡 (エレベータ，臨界点付近) (ケース B) ................................ 130 
図 5-34 ベクトル軌跡 (ラダー) (ケース B) ................................................................. 131 
図 5-35 ベクトル軌跡 (ラダー，臨界点付近) (ケース B) ........................................ 131 
図 5-36 迎角周波数応答 ( )/ comα α  (ケース B) ....................................................... 132 
図 5-37 横滑り角周波数応答 ( )/ comβ β  (ケース B) ............................................... 132 
図 5-38 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  (ケース B) .................................................. 133 
図 5-39 飛行軌道 (ケース C) ........................................................................................ 134 
図 5-40 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) (ケース C) ......................................... 135 
図 5-41 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) (ケース C) ......................... 136 
図 5-42 の飛行結果時刻歴 (舵面) (ケース C) ............................................................. 137 
図 5-43 設計応答周波数調整結果 (ケース C) ........................................................... 138 
図 5-44 擬似ピークゲイン時刻歴 (ケース C) ........................................................... 138 
図 5-45 エルロン安定余裕時刻歴 (ケース C) ........................................................... 139 
図 5-46 エレベータ安定余裕時刻歴 (ケース C) ....................................................... 139 
図 5-47 ラダー安定余裕時刻歴 (ケース C) ............................................................... 139 
図 5-48 ベクトル軌跡 (エルロン) (ケース C) ............................................................ 140 
図 5-49 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) (ケース C) ...................................... 140 
図 5-50 ベクトル軌跡 (エレベータ) (ケース C) ........................................................ 141 
図 5-51 ベクトル軌跡 (エレベータ 臨界点付近) (ケース C) .................................. 141 
図 5-52 ベクトル軌跡 (ラダー) (ケース C) ................................................................ 142 
図 5-53 ベクトル軌跡 (ラダー 臨界点付近) (ケース C) .......................................... 142 
図 5-54 迎角周波数応答 ( )/ comα α  (ケース C) ....................................................... 143 
図 5-55 横滑り角周波数応答 ( )/ comβ β  (ケース C) ............................................... 143 
図 5-56 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  (ケース C) .................................................. 144 
図 A-1 複数のゲイン余裕を有するシステムにおけるボード線図 ......................... 150 





図 A-3 ゲイン余裕と閉ループ応答 (不安定側) ........................................................ 151 
図 B-4 エレベータ評価関数のピークゲイン周波数と迎角設計応答周波数 ......... 152 
図 B-5 エルロン評価関数ピークゲイン周波数と設計応答周波数 ......................... 153 








表 1-1 WIRES#014 機体諸元 ........................................................................................... 12 
表 1-2 WIRES#013 機体諸元 ........................................................................................... 15 
表 1-3 WIRES#015 機体諸元 ........................................................................................... 16 
表 2-1 機体諸元................................................................................................................ 47 
表 2-2 アクチュエータ応答に関する条件 .................................................................... 47 
表 2-3 初期条件および環境条件 ..................................................................................... 48 
表 2-4 各周波数の候補 (感度関数を利用した手法) ................................................... 66 
表 4-1 設計応答周波数 .................................................................................................... 92 
表 4-2 機体諸元................................................................................................................ 93 
表 4-3 アクチュエータ応答に関する条件 .................................................................... 93 
表 4-4 初期条件および環境条件 ..................................................................................... 94 
表 5-1 各周波数の候補 (ケース A) ............................................................................. 110 
表 5-2 各周波数の候補 (ケース B) ............................................................................. 110 
表 5-3 各周波数の候補 (ケース C) ..............................................................................111 
 
 























1961 年，ついにガガーリン宇宙飛行士を乗せた旧ソ連のボストーク 1 号による宇宙
空間での地球 1 周によって，世界初の有人宇宙飛行が達成された．1964 年には，NASA
の人工衛星によって，東京オリンピックが全世界に中継され，宇宙開発が人類の生活を
より豊かにすることを実感できるようになってきた．旧ソ連の有人宇宙飛行成功を受け，
アメリカは人間を月へ送るアポロ計画を立ち上げ，1969 年にサターン V およびアポロ
11 号によって，人類初の月面着陸を達成した．また，1970 年には日本初の人工衛星の
打ち上げに成功した． 
1981 年に，スペースシャトル (コロンビア号) によって，世界初の有人再使用型ロケ
ットの飛行に成功した．1994 年からは純日本産の H-II ロケットの運用が開始された．






















故を受けた設計変更などの影響を受けて，135 回の打ち上げで 2091 億ドル (1 回あたり















するには，使い捨ての輸送機 (ELV: Expandable Launch Vehicle) では困難であり，高い信
頼性を有する再使用型宇宙往還機 (RLV: Reusable Launch Vehicle) の導入が必須である
ことが世界的な共通認識となっている． 
2018 年現在において，最も再使用型宇宙輸送機として開発が進んでいるのが，Virgin 
Galactic 社の SpaceShipTwo や SpaceX 社の Falcon シリーズであろう．双方共に民間企
業による宇宙輸送システムであり，再使用によってコスト削減を図っている．Virgin 
Galactic は年間に 500 人を，1 人当たり 25 万ドルで宇宙へ送る計画をしている．現在は，
SpaceShipTwo の先行機である SpaceShipOne を開発した Scaled Composites から技術提供
を受け，各種試験を通して SpaceShipTwo を開発中である．Scaled Composites 社は，
SpaceShipOne を開発し，有人弾道宇宙飛行を競うコンテスト Ansari X prize において，
2004 年に民間初の有人での宇宙空間到達および弾道飛行を成功させた  [3], [4]．





図 1-1 SpaceShipOne © Scaled Composites 2014 
 





図 1-2 SpaceShipTwo © Virgin Galactic 2017 
 
SpaceX 社が開発する Falcon9 は現在最も再使用宇宙往還機に近い商業用ロケットと
言える．完全再使用宇宙往還機を目指し，1 段目補助ブースターを海上の浮遊ドローン




Heavy はアポロ時代に活躍したサターン V の約半分の輸送能力を有しており，2018 年






図 1-3 Falcon9 © SpaceX 2016 図 1-4 Falcon Heavy © SpaceX 2018 
 
日本でも，再使用型宇宙往還機の実現に向けて小型無人機を用いた研究開発を推進し
ていた．スペースシャトルの初飛行から 1 年後の 1982 年には，宇宙科学研究所 (ISAS: 
Institute of Space and Astronautical Science, 現 JAXA 宇宙科学研究所) で有翼飛翔体ワー




キンググループが設置され，1984 年には有翼式宇宙往還機 HIMES (Highly Maneuverable 










図 1-5 HIMES 滑空飛行実験 © JAXA 図 1-6 HIMES 再突入実験 © JAXA 
 
地球周回軌道への打ち上げを想定した宇宙輸送システムの研究開発も HIMES と同時
期に開始された．宇宙航空研究開発機構 (JAXA: Japan Aerospace Exploration Agency) の
前身である宇宙開発事業団 (NASDA: National Space Development Agency of Japan) と航
空宇宙技術研究所 (NAL: National Aerospace Laboratory of Japan) によって進められたこ
のプロジェクトは HOPE-X (H-II orbiting plane experimental) であり [11]，H-II ロケット
のペイロードフェアリング部を HOPE-X に置き換えて H-II の第一段ロケットから分離
された後に HOPE-X がもつエンジン (OMS: Orbital Maneuvering System) によって楕円









ゅうせい｣ (OREX: Orbital Reentry Experiment) [12]，極超音速飛行実験機 (HYFLEX: 
Hypersonic Flight Experiment) [13]，小型自動着陸実験 (ALFLEX: Automatic Landing Flight 
Experiment) [14]，高速飛行実証機 (HSFD: High Speed Flight Demonstration) [15] が開発さ
れ，各々の飛行環境における実験を通じて，空力，誘導制御などで多くの成果を上げた．






図 1-7 HOPE-X 概要 ( [16]より抜粋) 
 
  





図 1-8 OREX © JAXA 図 1-9 HYFLEX © JAXA 
 
  






(Drop Test for Simplified Evaluation of Non-symmetrically Distributed Sonic Boom) プロジェ





図 1-12 D-SEND#2 超音速試験機 © JAXA 
 






で 3 番目に有人宇宙飛行を達成し [18]，インドではシャトル型の小型ロケットの再利
用に取り組み，初実験に成功した [19]．民間企業の宇宙開発は，先述の SpaceX 社や
Virgin Galactic 社を筆頭に，日本でも，2016 年 12 月に PD エアロスペース(株)は民間主
導による宇宙旅行や宇宙輸送の実用化のために H.I.S.,ANAHD と資本連携し，2023 年の
商業運行開始を目指すことを発表したり [20]，2017 年 7 月にインターステラテクノロ




図 1-13 有人宇宙機のイメージ 
© PD エアロスペース株式会社 
図 1-14 MOMO  
©インターステラテクノロジズ株式会社 
 




2005 年より有翼ロケット実験機 WIRES (Winged Reusable Sounding rocket) の研究開発を























































量 8kg) では，制御舵面を用いた上昇中の姿勢制御システムを実証した． 
機体を安全確実に回収するために 2 段階パラシュートおよびエアバッグによる回収
システムの開発を円筒形状の WIRES#012 (全長 1.7m，打ち上げ質量 34kg) で行った．
本機体から，アビオニクスにメインコンピュータ 1 基と非常時用コンピュータ 2 基を搭
載することで，異常飛行が確認された場合に，地上管制からの指令によって強制的に回
収システムを作動することで安全策をとっている． 



































いる．2013 年には，1 度目の飛行実験を WIRES#014-1 によって実施した (図 1-17)．植
松電機協力の下，CAMUI エンジンを搭載した本機体は，高度 1km に到達する計画であ
ったが，ADS (Air Data System) や制御システムの不具合により，姿勢制御に失敗し，到
達高度も 600m 程度にとどまり，機体は硬着陸し，機体を損失した．しかしながら，実
験時のデータを取得できたため飛行後解析の結果から，先述の不具合を特定することが









焼試験を実施した WIRES#014-3 は，2015 年に飛行実験を実施した (図 1-19)．計画した






再利用し，これらの対策を施した WIRES#014-3A による飛行実験を計画している． 
 





図 1-16 WIRES#014 二面図 
 
表 1-1 WIRES#014 機体諸元 
全長 [m] 1.7 
打ち上げ質量 [m] 40 
頂点高度 (射点を 0m) [m] 1000 
最大推力 [kN] 1 





























図 1-18 WIRES#014-2 燃焼試験 
 
 
図 1-19 WIRES#014-3 飛行実験 





また，サブオービタル機に必要な技術の総合技術実証機として WIRES#015 (全長 4.6m，
打ち上げ質量 1000kg) の設計開発を進めている．この機体は，宇宙輸送システムに必要
なほぼ全ての技術を搭載する計画で，到達高度は 6km，最大マッハ数は 0.8 程度となる
予定である．エンジンは JAXA，(株)IHI，(株)IHI エアロスペースが研究開発を進めるエ
ンジンを搭載し，推力方向を制御する TVC (Thrust Vector Control) を備えることで，動
力上昇中の姿勢制御を行う．また，高層希薄大気中での姿勢制御を想定して，WIRES#015
でも，頂点付近で RCS によって姿勢制御を行う予定である．WIRES#015 の最初期の検
討段階では，全長 4.0m，打ち上げ質量 500kg を予定していたが，設計が進むにつれて，
機体質量が増加し，ミッション達成が厳しくなったため，現在の全長 4.6m，打ち上げ質
量 1000kg にまで機体規模を拡大した．また，機体の回収は，WIRES#014 と同様に，パ
ラシュートとエアバッグで回収する． 
本機体は，アメリカのカリフォルニア州モハベ砂漠での飛行実験を計画しており，現
地での打ち上げ技術獲得のために，WIRES#015 に先駆けて，円筒形状の WIRES#013 の
飛行実験を計画している．この機体は，南カリフォルニア大学 (USC: University of South 










図 1-20 WIRES#013 二面図 
 
表 1-2 WIRES#013 機体諸元 
全長 [m] 4.6 
打ち上げ質量 [m] 1000 
到達高度 [km] 6 
最大推力 [kN] 20 
エンジン [-] 液体酸素/ケロシン (2 基) 
 
 





図 1-21 WIRES#015 二面図 
 
表 1-3 WIRES#015 機体諸元 
全長 [m] 4.6 
打ち上げ質量 [m] 1000 
到達高度 [km] 6 
最大推力 [kN] 20 







かる．単段式宇宙往還機 (SSTO: Single Stage to Orbit) として無人サブオービタル機，無
人サブオービタル機を，二段式宇宙往還機 (TSTO: Two Stage to Orbit) として，衛星打
























1.1.3 節の我々が開発する有翼ロケットにも DI 理論を利用した制御システムを採用す
る予定で，九州工業大学ではこれまでに線形近似多階層 DI 理論による設計手法を提案
している [24], [25]．第 2 章で詳細を紹介するが，この理論では制御量とその目標値の
応答を線形の伝達関数で近似できる．本論文で提案する制御システムは，この線形近似
多階層 DI 理論を基盤としている． 













ピークゲインを制限する方法が提案されている [27], [28], [29]．これは感度関数の大き
さが開ループ伝達関数のベクトル軌跡と複素平面上の臨界点(-1,0)との大きさの逆数と
なる性質を利用したものである．臨界点からの距離を制限することで，ベクトル軌跡に












第 1 章では，研究背景と先行研究を取り上げ，本研究の目的と方針についてまとめた． 
























2.1. 線形近似多階層 DI 理論に基づく制御システム設計手法 
種々の階層型 DI 理論のうち，線形近似多階層 DI 理論は，階層化する基準が明確か
つ，下階層の応答特性を上階層に引き継ぐことができ，線形近似伝達関数によって閉ル
ープ応答を精度良く近似できることが利点である． 
n 次元のアフィンシステムについて，状態量ベクトル n∈x  ，制御量ベクトル m∈y  ，





( ) ( ( )) ( ( )) ( )
( ) ( ( ))















2 2 1 2
1 1 1 2 1
1 2 1
1 1 1 2 1 1




( , , , )
( , , , , )
( , , , , , )
( , , , )
( , , , , )
i i i
i i i i
i i i i i
p p p
p p p p
− − −
−
+ + − +
− − −
−
   
   
   
   
   
   






     
x f x
x f x x
x f x x x
x f x x x x
x f x x x x x
x f x x x
















2 1 2 3
1 1 2 1
1 2 1 1
1 1 2 1 1 2




( , , , )
( , , , , )
( , , , , , )
( , , , )
( , , , , )
i i i
i i i i




















   
G x y
G x x y
G x x x y
G x x x x y
G x x x x x y
G x x x y



































   
   
   
   
   
   
   =   
   
   
   
   
   












ここで，{ }|1i i p∈ ≤ ≤ 階層目の状態量ベクトルを ini ∈x  ，制御量ベクトルは mi ∈y  で
あり，制御量ベクトル 1,i i+y y 間の相対次数は ir ∈とする．なお，1 階層目の制御量ベク
トルは分割前のシステムの制御量ベクトルと等価 ( 1 =y y ) とし，以降の{ }|2i i p∈ ≤ ≤
階層目の制御量ベクトルを中間制御量ベクトルという．また，各サブシステムの
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i i i my y =  y   (2-7) 
 
はじめに，2 階層目から p 階層目までの中間制御量の目標値を設計する．式(2-2)より，
i 階層目の状態方程式と出力方程式はそれぞれ式(2-8)および式(2-9)である． 
 1 1 1( ,..., ) ( ,..., )i i i i i i+= +x f x x G x x y  (2-8) 
 




 ( )i i i=y h x  (2-9) 
 
中間制御量ベクトル iy の ir 階導関数と中間制御量ベクトル 1i+y の関係は以下の通りで
ある． 
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ここで， 1 ( )i
i i
r
g i ifL L
− h x が正則であれば，式(2-10)から中間制御量ベクトル 1i+y について逆
ダイナミクスを解くことで式(2-14)を導出でき， ( )iriy を擬似入力ベクトル iv で置換する
ことにより，中間制御量ベクトルの目標値 1comi+y を導出できる(式(2-15))． 
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+ = −y h x y h x  (2-14) 
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i i i mv v =  v   (2-16) 
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なお， { } { }( ), , |1 , |0 1i j k iK j j m k k r∈ ≤ ≤ ∈ ≤ ≤ −  はスカラーで，設計者が要求する線形応
答によって決定できる設計パラメータ (制御ゲイン) である．制御入力ベクトル u に関
しては， p 階層目の状態方程式 (式(2-18)) と出力方程式 (式(2-19))から導出できる． 
 
 1 1( ,..., ) ( ,..., )p p p p p= +x f x x G x x u  (2-18) 
 
 ( )p p p=y h x  (2-19) 
 
中間制御量ベクトル py の pr 階導関数と制御入力ベクトル u の関係は式(2-20)の通り． 
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g p pfL L
− h x が正則のとき，式(2-20)から制御入力ベクトルに関する逆ダイナミクスを
導出し， ( )prpy を擬似入力ベクトル pv で置換することにより，制御入力ベクトルを式
(2-21)で得ることができる． 
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ここで，式(2-21)を，式(2-20)の u に代入すると，式(2-24)を得る． 
 
 ( )prp p=y v  (2-24) 
 
これの j 成分は，式(2-23)明らかに，式(2-25)のよう表される． 
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式(2-25)をラプラス変換すると，中間制御量ベクトルの成分 ,p jy とその目標値 , comp jy の応
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したがって，伝達関数マトリクス ( )p sP  (式(2-27)) を用いることで，制御量ベクトルの
目標値
comp
y からその出力 py を s 領域で表現すると式(2-28)となる． 
 
 ( ),1 ,2 ,( ) diag ( ), ( ), , ( )p p p p ms P s P s P s=P   (2-27) 
 
 ( ) ( ) ( )comp p ps s s=y P y  (2-28) 
 
続いて， 1p− 階層目について，中間制御量ベクトルの 1pr − 階導関数は式(2-29)である． 
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− − − − −= +y h x h x y  (2-29) 
 
式(2-29)は py と compy の比 / comp py y を用いて式(2-31)のように変形できる．ただし，
/
comp p
y y は式(2-30)である． 
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ここで，式(2-15)より， p 階層目の中間制御ベクトルの目標値は式(2-32)で与えられる． 
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下 階 層 の 伝 達 関 数 マ ト リ ク ス ( )p sP が ス カ ラ ー マ ト リ ク ス で あ る と き
( ,1 ,2 ,( ) ( ) ( )p p p mP s P s P s= = = のとき)， ( ) ( )p p ms P s=P I とする．このとき / comp py y も式(2-34)の
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これより， 1p− 階層目の応答特性は，線形項 LinearT と非線形項 NonLinearT に分けられ，これ
らはそれぞれ式(2-36)，式(2-37)である． 
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− −≈y v  (2-38) 
 
したがって， 1p− 階層目の成分 j の応答が式(2-39)とすると，これをラプラス変換して
導出される近似伝達関数は，式(2-40)となる． 
 











− −=  (2-39) 
 
 
































− − − − − −
=
=
+ + + + +
 (2-40) 
 
同 様 の 操 作 を ， 第 1 階 層 ま で 繰 り 返 す こ と で ， 制 御 量 お よ び 中 間 制 御 量
{ }, |1 ,1i jy i p j m≤ ≤ ≤ ≤ の伝達関数は式(2-41)となる． 
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式(2-41)の , ( )i jP s を線形近似伝達関数と呼称している．また，この式から分かる通り，i
階層の制御量と制御量目標値の伝達関数は，下階層の線形近似伝達関数 1( )iP s+ と， i 階








図 2-1 線形近似多階層 DI 理論のダイアグラム 
 
  




2.1.1. 線形近似多階層 DI 理論の有翼ロケットの姿勢制御システムへの適用 
線形近似多階層 DI 理論を有翼ロケットの姿勢制御システムへ適用する．機体のダイ
ナミクスを 1 階層目，制御舵面を駆動するアクチュエータのダイナミクスを 2 階層目と
し，アクチュエータは 2 次の線形応答で表されるとする．このときのシステムダイアグ
ラムは図 2-2 となる． 
 
 





機体長手方向の軸が X 軸で，ノーズ先端方向を正とする．翼幅方向の軸をY 軸とし，
右翼方向を正とする．また，機体下面側に伸びる軸を正として Z 軸を定義する． cV は対
気速度ベクトルを表し， , ,U V W はそれぞれ各軸方向の対気速度， ,α β はそれぞれ迎角，
横滑り角を表す (図 2-3)． 
 





図 2-3 機体軸系および変数の定義 
 
また，各機体軸周りの角速度 , ,P Q R は右手系で正の方向を定義し，それぞれの角速度
を正に与えるモーメントを , ,L M N として定義する (図 2-4)． 
 
 















a) エルロン b) エレベータ 
 
 
c) ラダー d) エレボン 
図 2-5 各制御舵面の舵角定義 
 
ローリングモーメント L を｢正｣に与えるエルロン舵角 aδ を｢正｣，ピッチングモーメント
M を｢負｣に与えるエレベータ舵角 eδ を｢正｣，ヨーイングモーメント N を｢負｣に与える

















































2-3 内の X 軸，Y 軸，Z 軸から構成される．また，地球表面のある 1 点を設定し，鉛直下
向き (地球の中心方向) に HZ 軸を取り， HZ 軸の任意の法線方向に HX 軸を設定し，右手
直行座標系となるように HY 軸を設定する座標系を局所水平座標系と呼ぶ．機体姿勢は，
局所水平座標系から見た，機体固定座標系の回転によって表現する．局所水平座標系 HZ
軸周りにヨー角ψ だけ回転させたのち (図 2-6 a)，新たに定義される HBY 軸周りにピッ




   
a) ヨー角ψ による回転 b) ピッチ角θ による回転 c) ロール角φによる回転 
図 2-6 機体姿勢のオイラー角表現 
 
最後に，飛行ダイナミクスを導入する．航空機の並進運動方程式 ( X 軸: 式(2-44)，Y
軸: 式(2-45)，Z 軸: 式(2-46)，) および重心周りの回転運動方程式 ( X 軸周り: 式(2-47)，























気力で， , ,XX YY ZZI I I はそれぞれ , ,X Y Z 軸周りの慣性能率で， ZXI は ZX 平面に関する慣性乗
積である．なお，一般に機体は ZX 平面で対称であるので，XY 平面およびYZ 平面に関す
る慣性乗積は 0 である．また， m は機体質量である． 
 
 ( ) sin am U QW RV mg Xθ+ − = − +  (2-44) 
 
 ( ) cos sin am V RU PW mg Yθ φ+ − = − +  (2-45) 
 
 ( ) cos cos am W PV QU mg Zθ φ+ − = − +  (2-46) 
 
 ( )XX ZX ZZ YY XZI P I R I I QR I PQ L− + − − =   (2-47) 
 
 ( ) ( )2 2YY XX ZZ ZXI Q I I RP I P R M− − + − =  (2-48) 
 
 ( )XZ ZZ YY XX ZXI P I R I I PQ I QR N− + + − + =   (2-49) 
 
空気力および空力モーメントについて，空力係数 ( , , , , ,x y z l m nC )を用いてそれぞれ式(2-50)，














   =   










M V S cC
N bC
ρ
   
   =   
      
 (2-51) 
 











−    
=    − −    
 (2-52) 
 






















 0 2QeL L L e L C
cC C C C Q
Vδ
δ= + +  (2-54) 
 
 ( )0 abseD D D eC C C δ δ= +  (2-55) 
 
 2 2p Ra ry y y a y r y yc c
b bC C C C C P C R
V Vβ δ δ
β δ δ= + + + +  (2-56) 
 
 2 2p Ra rl l l a l r l lc c
b bC C C C C P C R
V Vβ δ δ
β δ δ= + + + +  (2-57) 
 
 0 2 2Qem m m e m mc c
c cC C C C Q C
V Vδ α
δ α= + + +

  (2-58) 
 
 2 2p Ra rn n n a n r n nc c
b bC C C C C P C R
V Vβ δ δ
β δ δ= + + + +  (2-59) 
 
  





機体の状態変数として真対気速度 (TAS: True Air Speed) cV ，迎角 (AoA: Angle of 
Attack) α ，横滑り角 (SSA: Side Slip Angle) β ，機体軸系 3 軸角速度 , ,P Q R ，ZYX 系
オイラー角のロール角およびピッチ角 ,φ θ を設定する．アクチュエータの状態変数は，
エルロン舵角 aδ ，エレベータ舵角 eδ ，ラダー舵角 rδ およびそれぞれの舵角速度を設定
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2 2 2P P R R
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 ( ) ( ) 02 2 21 12 2 2Q aezz xx xz c m m e m myy c c
c cQ I I RP I R P V Sc C C C Q C
I V Vδ
ρ δ α
   = − + − + + + +  
   


  (2-67) 
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xx xx yy xz xz yy xx zz
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c XX n l n l
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 sin tan cos tanP Q Rφ φ θ φ θ= + +  (2-69) 
 




 1 1 1 1 1 2
2 2 2 2 2
( ) ( )
( ) ( )
     
= +     
     
x f x G x y





 1 1 1 1,1 1 1,2 1 1,3 1( ) ( ) ( ) ( )
T
h h h = =  y h x x x x  (2-72) 
 
 2 2 2 2,1 2 2,2 2 2,3 2( ) ( ) ( ) ( )
T
h h h = =  y h x x x x  (2-73) 
 
 1 1 1,1 1 1,2 1 1,8 1( ) ( ) ( ) ( )
T
f f f =  f x x x x  (2-74) 
 
 
 2 2 2,1 2 2,2 2 2,6 2( ) ( ) ( ) ( )
T
f f f =  f x x x x  (2-75) 
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 ( ) ( ) 02 2 21,5 1 1 1( ) 2 2 2Q azz xx xz c m m myy c c
c cf I I RP I R P V Sc C C Q C
I V V
ρ α
   = − + − + + +  
   
x
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  (2-82) 
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 1,7 1( ) sin tan cos tanf P Q Rφ θ φ θ= + +x  (2-84) 
 
 1,8 1( ) cos sinf Q Rθ φ= −x  (2-85) 
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 1 1 1( )GL =h x O  (2-92) 
 
であるので，制御量ベクトルの 1 階の導関数は式(2-96)となる． 
 
 11 1 1( )fL=y h x  (2-93) 
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 
 =  
  
h x  (2-101) 
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ZZ l XZ n XZ l XX n
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I I I δ δ δ δ









ρ=  (2-103) 
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ZZ l XZ n XZ l XX n
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V ba I C I C I C I C
I I I δ δ δ δ
















y XZ l XX n
XX ZZ XZ
y XZ l XX n
V b Sba C I C I C
mI I I






 = − + 
 − 




 2,2 0a =  (2-106) 
 
















y ZZ l XZ n
XX ZZ XZ
y XZ l XX n
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2 a a a a
c
ZZ l XZ n XZ l XX n
XX ZZ XZ
V ba I C I C I C I C
I I I δ δ δ δ









ρ φ θ=  (2-109) 
 




2 r r r r
c
ZZ l XZ n XZ l XX n
XX ZZ XZ
V ba I C I C I C I C
I I I δ δ δ δ




1 1 1 1
( )G fL L h x が正則であれば，DI 理論を用いて制御舵面を導出できる．明らかに，対気
速度 cV が 0 のとき，ゼロ行列となり正則とはならないが，飛行中は 0cV ≠ であるので，
この条件は無視できる．その他，数値的に正則でない条件となる可能性があるため，実
装の際は，行列式 ( )1 1 1 1det ( )G fL L h x が 0 となる場合の対策を講じる必要がある．本論文
では，逆行列が 0 とならないことを確認している． 
1 1 1 1
( )G fL L h x が正則のとき，制御量の 2 階導関数の式(2-97)から，逆ダイナミクスを解
き，制御舵面を算出する (式(2-111))． 
 
 ( ) ( )1 1 1
1 2
2 1 1 1 1 1( ) ( )G f fL L L
−
= −y h x y h x  (2-111) 
 
したがって，制御舵面の目標値 2comy すなわち制御入力 u は，疑似入力 1v を用いて式
(2-112)で算出される． 
 
 ( ) ( )1 1 1
1 2
2 1 1 1 1 1( ) ( )com G f fL L L
−




 ( )1 1 1 1comP D= − −v K y y K y  (2-113) 





なお， PK および DK をそれぞれ式(2-114)，(2-115)で与える． 
 
 ( )diag , ,P K K Kα β φ=K  (2-114) 
 
 ( )diag , ,D K K Kα β φ=K    (2-115) 
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目標値からその出力の応答 (制御舵面の応答) はのように与えられる． 
 
 ( )( ) diag ( ), ( ), ( )a e ract s P s P s P sδ δ δ=P  (2-118) 
 
機体の動特性は 2y と 2comy の比 2 2/ comy y を用いると式(2-119)となる．ただし 2 2/ comy y は
式(2-120)である． 
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リクス ( )act sP  (式(2-118)) を式(2-124)として，このときの舵面の伝達関数 ( )actP s を式
(2-125)のようにする． 
 
















ここで，舵面アクチェエータの応答 2 2/ comy y が十分に速いとき，機体の動特性は式
(2-126)のように近似できる． 










( ) ( ) ( )( ) diag , ,





















k act D y P y
P Ky s





となる．ただし， 1,1,2,3, , ,kk y α β φ= = である． 
ところで，アクチュエータの応答を考えない (つまり， 1actP = の) 場合，機体の動特
性は 
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表 2-1 機体諸元 
胴体長 bl  [m] 4.0 
質量 m  [m] 672 
平均空力翼弦 c  [m] 1.072 
翼幅 b  [m] 2.88 
基準面積 S  [m2] 2.68 
X 軸周り慣性モーメント XXI  [kg m2] 109.62 
Y 軸周り慣性モーメント YYI  [kg m2] 3247.54 
Z 軸周り慣性モーメント ZZI  [kg m2] 3247.54 
 
 
表 2-2 アクチュエータ応答に関する条件 
固有振動数 actf  [Hz] 4.0 
減衰率 actζ  [-] 1/ 2  
 
 




表 2-3 初期条件および環境条件 
高度 [km] 20 
対気速度 [m/s] 80 
迎角 [deg.] 5 
横滑り角 [deg.] 0 
ロール角 [deg.] 0 
ピッチ角 [deg.] 0 
ヨー角 [deg.] 0 
エレボン舵角制限 [deg.] 20 
ラダー舵角制限 [deg.] 20 












































































図 2-8 飛行シミュレーション結果時刻歴 (高度，空力データ) 
 








































































図 2-9 飛行シミュレーション結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) 
 































































図 2-10 飛行シミュレーション結果時刻歴 (舵面) 
 
制御量である迎角，横滑り角，ロール角は目標値に良く追従している (図 2-8，図 2-9)． 
 


















































































Lon cV Qα θ=  x  ) の微小変動を考慮
し，横･方向系の状態量 ( 1,
T
Lat P Rβ φ=  x ) は定数とする．また，横･方向系の解析
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 0 ,0 0 ,02 1 1 1 1 1 1( , ) ( , )com com com comy x∆ = ∆ − ∆y K x y y K x y x  (2-136) 
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 0 0 01 1 2 1 1 2( , ) ( )∆ = ∆ + ∆x A x y x B x y  (2-140) 
 







 2 2comactP∆ = ∆y y  (2-141) 
 
よって，式(2-142)で，制御目標値から状態量までの閉ループ系を算出し，微小変動を考
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数応答で比較する (図 2-11-図 2-13)． 
 





図 2-11 迎角閉ループ周波数応答 ( )/ comα α  
 
 






































































2.1.2. DI 理論による制御システムの安定余裕 
目標値から出力の閉ループ応答を線形近似伝達関数で評価できる線形近似多階層 DI
理論は制御系設計に非常に有用であるが，その安定余裕を一意に求めることはできない．
本節は線形 SISO システムに対して 2 階層 DI 制御システムを構築することで，その理
由を示す．まず，1 階層目のダイナミクスを式(2-144)，2 階層目は制御量とその目標値
の関係を式(2-145)と設定する．なお 1 階層目の制御量と制御入力の相対次数は 2 とす
る． 
 














































ただし，1 階層目の状態量ベクトル 1x ，制御量 1y ，2 階層目の中間制御量 2y ，制御入力
2com
y である．制御量の 1 階の導関数は式(2-146)である．また，制御量の階層間の相対次

































式(2-147)の逆ダイナミクスを 2 階層目の中間制御量 2y について解くことで，式(2-148)
を導出し，制御量の 2 階導関数 1y を擬似入力 v として設計者が与えたい応答を与えるこ
とで，DI 制御則 (式(2-149)) を得る． 
 
 ( ) ( )1 22 1 1y y−= −CAB CA x  (2-148) 
 
 ( ) ( )1 22 1comy v−= −CAB CA x  (2-149) 
 


























 1y Gv≈  (2-151) 
 





制御ゲイン ,P DK K のみで評価することができる．疑似入力をラプラス変換したものが式
(2-153)である． 
 
 ( )1 1 1comP Dv K y y K y= − −   (2-152) 
 
 ( )1 1( ) comP P Dv s K y K K s= − + Cx  (2-153) 
 
このシステムのブロック図を図 2-14 に示す． 
 
 
図 2-14 線形 DI 閉ループシステムブロック図 
 
このとき， 2y における開ループ系ブロック図は，図 2-15 である． 
 
 
図 2-15 線形 DI 開ループシステムブロック図 
 
したがって， 2y における開ループ伝達関数 ( )L s は，式(2-156)となり，ダイナミクスを表









( )G s ( ) 1s −− A BI C
P DK K s+
+ +
− −
P DK K s− − ( )









 ( ) ( )( )1 122 2( ) ( ) ( )P Dy s G s K K s s y s− −= − − − −CAB C C CA I A B  (2-155) 
 







ができないことがわかる (図 2-16-図 2-18)． 
 
  
a) 全景 b) 臨界点(-1,0)付近 
図 2-16 ベクトル軌跡 (エルロンにおける開ループ伝達関数) 
 
  
a) 全景 b) 臨界点(-1,0)付近 
図 2-17 ベクトル軌跡 (エレベータにおける開ループ伝達関数) 

































































a) 全景 b) 臨界点(-1,0)付近 






達関数の大きさが 1 (0dB) となるまでのゲインであり，このときの周波数を位相交点周
波数という．また，位相余裕とは，開ループ伝達関数の大きさが 1 (0dB) となる周波数
において，位相が-180°になるまでの位相差であり，このときの周波数をゲイン交点周波
数という．ベクトル軌跡とゲイン余裕 mg ，位相余裕 mφ の関係は図 2-19 のようになる．
開ループ系のベクトル軌跡が複素平面上の点 ( )1,0− から離れるほど安定余裕が大きく
なることは自明である．本手法は，点 ( )1,0− を中心として，要求される安定余裕から円
を定義し，常にその円外に開ループ系 ( )L s のベクトル軌跡が存在するように制御システ
ムを設計することで安定余裕の要求を満たそうとするものである (図 2-21)． 
 





































図 2-19 ベクトル軌跡と安定余裕の関係 
 
制御器に含まれる積分器以外の極が安定であるシステムに対して，感度関数を利用し
て制御ゲインを決定する手法が提案されている [27] [28] [29]．これは，安定余裕要求を
直接制御システム設計時に考慮できる点において有利である． 
ここで，開ループ伝達関数が ( )L jω で表現できるシステムを考える．ただし， ( )L jω は
制御器中の積分器以外の極は全て安定とする． ( )L jω のベクトル軌跡と，臨界点 ( )1,0−
との距離 ( )d ω は式(2-157)で表される． 
 
 ( ) ( ) 1d L jω ω= +  (2-157) 
 
ところで，感度関数は以下に示すダイアグラム (図 2-20) において，外乱∆ が 2y に及
ぼす影響として定義されている．よって，感度関数 ( )S jω は式(2-158)である． 
 
 















( ) 1( )
( ) 1 ( ) ( ) ( )
y sS s





また，図 2-20 において， 2y での開ループ伝達関数 ( )L s は ( ) ( ) ( )G s K s P s であるので，感度













式(2-157)および式(2-159)から，複素平面上における臨界点 ( )1,0− と開ループシステム
( )L s のベクトル軌跡との距離 ( )d ω は，感度関数の絶対値の逆数と等価であることがわか
る．つまり，感度関数のピークゲイン sM の逆数は，臨界点 ( )1,0− と開ループシステム
( )L s との距離 ( )d ω の最小値である (式(2-164))． 
 
 ( )max ( )sM S jω ω=  (2-160) 
 
ここで，臨界点 ( )1,0− と位相交点との距離 gR は，ゲイン余裕 mg を用いて式(2-161)で







= −  (2-161) 
 
また，臨界点 ( )1,0− とゲイン交点との距離 Rφ は，位相余裕 mφ を用いて，幾何学的に式









安定余裕が大きくなると， gR ， Rφ もそれぞれ大きくなるため，臨界点 ( )1,0− と開ルー
プシステム ( )L jω との距離 ( )d ω の最小値を制限することで，要求される安定余裕を保証
する．ゲイン余裕要求を ,m reqg ，位相余裕要求を ,m reqφ とすると，これらをそれぞれ式
(2-161)，式(2-162)に代入することによって，臨界点と開ループシステムとの最小距離を




,g reqR ， ,reqRφ で表現したとき，式(2-163)が成立すれば，ゲイン余裕，位相余裕双方の要
求を保証できる． 
 
 ( ) ( ), ,min ( ) max ,g req reqd R Rφω ωω ≥  (2-163) 
 
また，式(2-164)のとおりであるので， sM が満たすべき条件 ,s reqM を式(2-165)で与えるこ
とで，式(2-166)を満足できるように制御システムを設計する． 
 



















 ,s s reqM M≤  (2-166) 
 
この ,s reqM の逆数を半径とした，臨界点を中心とする円内に開ループシステムのベクト
ル軌跡が存在しないとき，要求される安定余裕を保証できる．ベクトル軌跡とこの円の
関係を図 2-21 に示す．図内の 1( )L jω  (赤の実線) は円内にベクトル軌跡が存在しない









図 2-21 ベクトル軌跡と臨界点を中心とする円 
 
この手法では，複数の位相交点やゲイン交点を有するシステムの場合，特に図 2-22 の



















































































































































図 2-24 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) 
 








































































図 2-25 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角)  
 































































図 2-26 飛行結果時刻歴 (舵面) 
 













































































図 2-27 設計応答周波数調整結果 
 
 
図 2-28 擬似ピークゲイン 
 


















































図 2-29 エルロン安定余裕時刻歴 
 
 
図 2-30 エレベータ安定余裕時刻歴 
 
 
図 2-31 ラダー安定余裕時刻歴 
 

















































































































図 2-32 ベクトル軌跡 (エルロン) 
 
 
図 2-33 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) 
 

































図 2-34 ベクトル軌跡 (エレベータ) 
 
 
図 2-35 ベクトル軌跡 (エレベータ，臨界点付近) 
 






































図 2-36 ベクトル軌跡 (ラダー) 
 
 
図 2-37 ベクトル軌跡 (ラダー，臨界点付近) 
 































図 2-38 迎角周波数応答 ( )/ comα α  
 
 

































































図 2-40 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  
 
図 2-23-図 2-26 で示すように，飛行軌跡や時刻歴から，制御ゲインを飛行中に自動調
整しない従来の線形近似多階層 DI 制御系と同様に，良好な飛行結果となった． 
図 2-27 は，設計応答周波数の自動調整結果であり，この応答周波数をもって制御シ
ステムを設計した．また，そのときの疑似ピークゲインを図 2-28 に示しており，水平
に伸びる赤の破線は ,1 / s reqM を示しており，この線以下にピークゲインが存在している




とができる．また，安定余裕の時刻歴 (図 2-29-図 2-31) において，赤破線は安定余裕
要求を示しており，いずれの舵面においても全時刻歴において安定余裕は絶対値でその






































2-22 のような，特に dB 単位で負のゲイン余裕を有するようなシステムのゲイン余裕要
求を保証することができない．有翼ロケットの舵面における開ループシステムは臨界点





















































2.2 節と同様に，安定余裕の要求がそれぞれ , 1m reqg > ， ,0 m reqφ π< < で与えられている




図 3-1 複素平面上の制限円 
 
このとき，制限円を実軸との交点 ( )1 ,0p と ( )2 ,0p を利用して定義することを考える．点






























次に，点 ( )2 ,0p は臨界点 ( )1,0− より左側の交点を制限する，つまり，負のゲイン余裕に
ついて制限する点であるので，図 3-1 から明らかに，式(3-2)で定義される． 
 
 2 ,m reqp g= −  (3-2) 
 
この 2 点の線分を直径とする円が本研究で提案する開ループシステムのベクトル軌跡
















( ),0reqc− と開ループシステムのベクトル軌跡との距離 ( )d ω を示す． 
 
 ( ) ( ) reqd L j cω ω= +  (3-5) 
 
( )d ω の最小値を制限円の半径 reqR 以上にするために，評価関数 ( )E jω を式(3-6)で与える




 ( ) 1( ) ( ) reqE j L j cω ω
−
= +  (3-6) 
 












≤  (3-8) 
 
3.2. 円条件の多階層 DI 制御系への組み込み 
2.1 節に従い，線形近似多階層 DI 理論によって， p 階層に分けられる SISO システム
の制御系を構築する．本節では， i 階層目の中間制御量における開ループシステムにお
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また，制御則 (式(2-15)) も同様に各階層で局所的に線形化すると，式(3-11)を得る． 
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これらを用いると図 2-1 は図 3-2 のように表される． 
 





図 3-2 局所的に線形化された多階層 DI システム 
 
i 階層目の制御量でループを切り開いた場合，システムは図 3-3 のようになる． 
 
 
図 3-3 開ループ系ダイアグラム 
 
ここで， i 階層以下のループは保持されているため， p 階層から i 階層の i 階層目の制御
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例として， 5i = のとき，式(3-17)は(3-18)となる． 
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この開ループ伝達関数によって，評価関数 ( )E jω を導出することができる．円条件を満












































yω α β φ= のみを調整することを考える．エレベータにおける開
ループ安定性は迎角の設計応答周波数 αω を調整することで確保し，エルロンまたはラ




を探索するといった単純なものである．図 4-1 で縦系，図 4-2 で横･方向系における設
計応答周波数の調整アルゴリズムを示す． 
 








































𝐸𝛿𝑎 𝛿𝑎⁄ 𝑗𝜔 = 𝐿𝛿𝑎 𝛿𝑎⁄ + 𝑐𝑟𝑒𝑞
−1
𝐸𝛿𝑟 𝛿𝑟⁄ 𝑗𝜔 = 𝐿𝛿𝑟 𝛿𝑟⁄ + 𝑐𝑟𝑒𝑞
−1
評価関数の最大値を算出
𝑀𝐸𝛿𝑎 = max𝜔 𝐸𝛿𝑎 𝛿𝑎⁄ 𝑗𝜔
𝑀𝐸𝛿𝑟 = max𝜔  𝐸𝛿𝑟 𝛿𝑟⁄ 𝑗𝜔
























式(4-1)および式(4-2)である．ここで，添字 Lon は縦系を，添字 Lat は横･方向系を示す．ま
た，出力方程式は(4-3)である． 
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/ ( )e eL sδ δ は式(4-5)の通りである． 
 
 
図 4-3 エレベータにおける開ループシステム 
 
 / ( ) ( ) ( )e e Lonact x LonL s P s sδ δ = K P  (4-5) 
 
















図 4-4 エルロンにおける開ループシステム 
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価関数が定義される．ただし， ai δ= ， eδ ， rδ である． 
 
 ( ) 1/( ) ( )i i i reqE j L j cω ω
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−≤  (4-10) 
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 1.1reqc− = −  (4-12) 
 




表 4-2 機体諸元 
胴体長 bl  [m] 4.0 
質量 m  [m] 672 
平均空力翼弦 c  [m] 1.072 
翼幅 b  [m] 2.88 
基準面積 S  [m2] 2.68 
X 軸周り慣性モーメント XXI  [kg m2] 109.62 
Y 軸周り慣性モーメント YYI  [kg m2] 3247.54 
Z 軸周り慣性モーメント ZZI  [kg m2] 3247.54 
 
 
表 4-3 アクチュエータ応答に関する条件 
固有振動数 actf  [Hz] 4.0 
減衰率 actζ  [-] 1/ 2  
 
 




表 4-4 初期条件および環境条件 
高度 [km] 20 
対気速度 [m/s] 80 
迎角 [deg.] 5 
横滑り角 [deg.] 0 
ロール角 [deg.] 0 
ピッチ角 [deg.] 0 
ヨー角 [deg.] 0 
エレボン舵角制限 [deg.] 20 
ラダー舵角制限 [deg.] 20 
風モデル [-] Horizontal wind model 




た結果を次項から示す．図 4-6 は飛行軌道，図 4-7，図 4-8 は高度，空力データ，機体
姿勢，図 4-9 では各舵面の時刻歴をそれぞれ示す．また，図 4-10 から図 4-12 では設計
応答周波数の自動調整結果，アルゴリズム上で円条件を満足する制御ゲインを選択でき
たか否かを成功/失敗として判定した結果，また，評価関数のピークゲインをそれぞれ示
す．図 4-13 から図 4-24 では，シミュレーション結果をもとにした線形解析の結果を示
している． 
まず飛行結果として，制御量である，迎角，横滑り角，ロール角の追従性は良好であ
ることがわかる (図 4-7，図 4-8)． 
 



































































図 4-7 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) 
 








































































図 4-8 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) 
 































































図 4-9 の飛行結果時刻歴 (舵面) 
 





図 4-10 設計応答周波数調整結果 
 
 
図 4-11 評価関数のピークゲイン 
 
 
図 4-12 評価関数のピークゲイン周波数 
 










































































図 4-13 エルロン安定余裕時刻歴 
 
 
図 4-14 エレベータ安定余裕時刻歴 
 
 
図 4-15 エルロン安定余裕時刻歴 
 






















































































































図 4-16 ベクトル軌跡 (エルロン) 
 
 
図 4-17 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) 
 





































図 4-18 ベクトル軌跡 (エレベータ) 
 
 
図 4-19 ベクトル軌跡 (エレベータ 臨界点付近) 









































図 4-20 ベクトル軌跡 (ラダー) 
 
 
図 4-21 ベクトル軌跡 (ラダー 臨界点付近) 





































図 4-22 迎角周波数応答 ( )/ comα α  
 
 




































図 4-24 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  
 
図 4-11 から，評価関数のピークゲインが赤の破線で示す，制限円の半径の逆数 
(1 / reqR  ) 以下となっていることから，円条件を満たす制御ゲインを選択できたことが




面上において，緑の×は制限円の中心 ( ),0reqc− ，赤の +は臨界点 ( )1,0− を示す． 
図 4-13 から図 4-15 において，赤の破線で安定余裕要求を示しているが，安定余裕の
時刻歴は要求値より絶対値が大きな値となっていることから，安定余裕を保証できた． 
図 4-22 から図 4-24 は，制御量の目標値から出力の閉ループ系周波数応答について，


























































































𝐺𝐸(𝑖, 𝑘) = 𝐸𝛿𝑒 𝛿𝑒⁄ 𝑗𝜔𝑝𝑒𝑎𝑘,𝑐𝑎𝑛𝑑,𝑘
𝑀𝐸(𝑖) ≤ 1/𝑅𝑟𝑒𝑞
𝑘 ≥ 𝑛



























𝑀𝐸(𝑖) = max𝑘 𝐺𝐸(𝑖,𝑘)











𝐸𝛿𝑎 𝛿𝑎⁄ 𝑗𝜔 = 𝐿𝛿𝑎 𝛿𝑎⁄ + 𝑐𝑟𝑒𝑞
−1




𝐺𝐸,𝛿𝑎(𝑖, 𝑗, 𝑘) = 𝐸𝛿𝑎 𝛿𝑎⁄ 𝑗𝜔𝑝𝑒𝑎𝑘,𝑐𝑎𝑛𝑑,𝑘
𝐺𝐸,𝛿𝑟(𝑖, 𝑗,𝑘) = 𝐸𝛿𝑟 𝛿𝑟⁄ 𝑗𝜔𝑝𝑒𝑎𝑘,𝑐𝑎𝑛𝑑,𝑘  
𝑀𝐸,𝛿𝑎(𝑖, 𝑗) ≤ 1/𝑅𝑟𝑒𝑞
∩
𝑀𝐸,𝛿𝑟(𝑖, 𝑗) ≤ 1/𝑅𝑟𝑒𝑞
𝑘 ≥ 𝑛
𝑘 = 𝑘 + 1
設計応答周波数を
現在の候補のものに決定する
𝜔𝛽𝛽 = 𝜔𝛽𝛽,𝑐𝑎𝑛𝑑,𝑖 ,𝜔𝜙𝜙 = 𝜔𝜙𝜙,𝑐𝑎𝑛𝑑,𝑗
END
























𝑀𝐸,min = min𝑖 ,𝑗 𝑀𝐸𝛿𝑎 𝑖, 𝑗 + 𝑀𝐸𝛿𝑟 𝑖, 𝑗
擬似ピークゲインをゲインを算出
𝑀𝐸,𝛿𝑎(𝑖, 𝑗) = max𝑘 𝐺𝐸,𝛿𝑎(𝑖, 𝑗,𝑘)
𝑀𝐸,𝛿𝑟(𝑖, 𝑗) = max𝑘 𝐺𝐸,𝛿𝑟(𝑖, 𝑗,𝑘)













から表 5-3 でそれぞれのケースで設定した． 
 































 [Hz] 0.0, 1.0, 2.0, 3.0 
 
 































 [Hz] 0.0, 1.0, 2.0, 3.0 
 
 



































 [Hz] 0.0, 0.1, …, 2.9, 3.0 
 
 
また，要求される安定余裕は，ゲイン余裕 6dB，位相余裕 45deg. とし，その他，飛行シ








5.1.1. ケース A 
 
 


































































図 5-4 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) 
 








































































図 5-5 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) (ケース A) 
 































































図 5-6 の飛行結果時刻歴 (舵面) (ケース A) 
 













































































図 5-7 設計応答周波数調整結果 (ケース A) 
 
 
図 5-8 擬似ピークゲイン時刻歴 (ケース A) 
 



















































図 5-9 エルロン安定余裕時刻歴 (ケース A) 
 
 
図 5-10 エレベータ安定余裕時刻歴 (ケース A) 
 
 
図 5-11 ラダー安定余裕時刻歴 (ケース A) 
 

















































































































図 5-12 ベクトル軌跡 (エルロン) (ケース A) 
 
 
図 5-13 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) (ケース A) 
 

































図 5-14 ベクトル軌跡(エレベータ) (ケース A) 
 
 
図 5-15 ベクトル軌跡(エレベータ 臨界点付近) (ケース A) 
 





































図 5-16 ベクトル軌跡(ラダー) (ケース A) 
 
 
図 5-17 ベクトル軌跡 (ラダー 臨界点付近) (ケース A) 
 





































図 5-18 迎角周波数応答 ( )/ comα α  (ケース A) 
 
 

































































図 5-20 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  (ケース A) 
 
図 5-8 は，各舵面における評価関数の疑似ピークゲインを示しており，水平に伸びる
赤の破線は，制限円の半径の逆数 (1 / reqR ) を示している．ラダーの一部に，擬似ピー




も1/ reqR 以下の値であり，ベクトル軌跡 (図 5-13，図 5-15) も制限円内に存在しないた








































5.1.2. ケース B 
 
 


































































図 5-22 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) (ケース B) 
 








































































図 5-23 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) (ケース B) 
 































































図 5-24 飛行結果時刻歴 (舵面) (ケース B) 
 













































































図 5-25 設計応答周波数調整結果(ケース B) 
 
 
図 5-26 擬似ピークゲイン時刻歴 (ケース B) 
 

















































図 5-27 エルロン安定余裕時刻歴 (ケース B) 
 
 
図 5-28 エレベータ安定余裕時刻歴  (ケース B) 
 
 
図 5-29 ラダー安定余裕時刻歴  (ケース B) 
 

















































































































図 5-30 ベクトル軌跡 (エルロン) (ケース B) 
 
 
図 5-31 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) (ケース B) 
 





































図 5-32 ベクトル軌跡 (エレベータ) (ケース B) 
 
 
図 5-33 ベクトル軌跡 (エレベータ，臨界点付近) (ケース B) 









































図 5-34 ベクトル軌跡 (ラダー) (ケース B) 
 
 
図 5-35 ベクトル軌跡 (ラダー，臨界点付近) (ケース B) 


































図 5-36 迎角周波数応答 ( )/ comα α  (ケース B)  
 
 

































































図 5-38 ロール角周波数応答 ( )/ comφ φ  (ケース B)  
 
ケース A では，評価関数の擬似ピークゲインを制限円の半径の逆数以下にすること
ができなかったため，ケース B では，設計応答周波数を 0.1Hz 刻みから 0.05Hz 刻みに
変更することで円条件を満たす設計応答周波数の選択を図った．結果として，いずれの
舵面の全時刻歴において，擬似ピークゲインが制限円の逆数以下となるような設計応答








































5.1.3. ケース C 
 
 


































































図 5-40 飛行結果時刻歴 (高度，空力データ) (ケース C) 
 








































































図 5-41 飛行結果時刻歴 (姿勢，飛行経路角，方位角) (ケース C) 
 































































図 5-42 の飛行結果時刻歴 (舵面) (ケース C) 
 













































































図 5-43 設計応答周波数調整結果 (ケース C) 
 
 
図 5-44 擬似ピークゲイン時刻歴 (ケース C) 
 
















































図 5-45 エルロン安定余裕時刻歴 (ケース C) 
 
 
図 5-46 エレベータ安定余裕時刻歴 (ケース C) 
 
 
図 5-47 ラダー安定余裕時刻歴 (ケース C) 
 

















































































































図 5-48 ベクトル軌跡 (エルロン) (ケース C) 
 
 
図 5-49 ベクトル軌跡 (エルロン 臨界点付近) (ケース C) 
 





































図 5-50 ベクトル軌跡 (エレベータ) (ケース C) 
 
 
図 5-51 ベクトル軌跡 (エレベータ 臨界点付近) (ケース C) 
 








































図 5-52 ベクトル軌跡 (ラダー) (ケース C) 
 
 
図 5-53 ベクトル軌跡 (ラダー 臨界点付近) (ケース C) 
 

































図 5-54 迎角周波数応答 ( )/ comα α  (ケース C)  
 
 






































































波数を選択することができた (図 5-44)．また，ケース B と比べてより正確なピークゲ
インを算出したため，ベクトル軌跡の制限円内への侵入はほとんど見られない (図 
5-49，図 5-51，図 5-53)．いずれの舵面においても安定余裕を確保できていることも確


















































































定し，線形近似多階層 DI 理論に基づく制御システムへ組み込んだ． 
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この開ループシステムのボード線図を図 A-1 で示す．このシステムは，2 つの位相交点







図 A-1 複数のゲイン余裕を有するシステムにおけるボード線図 
 
この開ループシステムに，ゲイン余裕よりもわずかに大きい/小さいゲインを乗した閉










































図 A-2 ゲイン余裕と閉ループ応答 (安定側) 
 
 





























































図 B-4 エレベータ評価関数のピークゲイン周波数と迎角設計応答周波数 
 
図 B-4 は，迎角の設計応答周波数を 0.01Hz から 0.2Hz まで 0.01Hz 刻みで与え，さら





図 B-5 および図 B-6 はそれぞれ，エルロン，ラダーにおける評価関数のピークゲイ
ン周波数とロール角および横滑り角の設計応答周波数との関係である．それぞれの設計
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